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微型扑翼飞行器的动态建模与高机动控制

刘志杰1，王文龙1，张建辉1，黄海丰1，贺 威1，梁论飞2

（1. 北京科技大学，北京 100083； 2. 江淮前沿技术协同创新中心，安徽 合肥 230088）

摘 要：针对无尾翼的扑翼飞行器的轨迹跟踪问题，提出了一种基于准稳态模型的耦合轨迹跟踪控制器。首

先，结合准定常模型和叶素法对飞行器的气动特性进行建模与分析，构建飞行器的准稳态气动力模型。其次，采

用四元数描述飞行器的姿态，建立了扑翼飞行器的耦合动力学模型，以全面反映飞行器的运动特性。在控制器设

计阶段，基于未解耦的飞行器动力学模型，引入中间控制量，设计了基于模型的位置―姿态双环耦合控制方案，

以实现高精度的轨迹跟踪控制。基于李雅普诺夫理论的分析，证明了所设计的控制系统的全局稳定性。最后，通

过仿真与实飞实验对控制器的性能进行验证。在仿真验证与实际飞行测试时，设定样机跟踪螺旋上升轨迹和 V字
形轨迹。仿真中，样机在跟踪时展现出了快速响应能力，并能保持稳定的姿态；在实际飞行测试中，样机成功完

成了螺旋上升轨迹的跟踪，并在 6 s内精确执行了 V字形轨迹跟踪任务，充分证明了所设计的控制器的有效性。
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Dynamic Modeling and High Maneuverability Control of Flapping-wing Micro Aerial Vehicle
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Abstract: A coupling trajectory tracking controller based on a quasi-steady model is proposed for the trajectory tracking
problem of tailless flapping-wing vehicle. Firstly, the aerodynamic characteristics of the vehicle are modeled and analyzed
using the quasi-static model and the blade element method, resulting in the construction of a quasi-steady aerodynamic model.
Secondly, the attitude of the vehicle is described using quaternions, and a coupled dynamic model of the flapping-wing aerial
vehicle is established to comprehensively reflect its motion characteristics. In the controller design phase, an intermediate
control variable is introduced, and a model-based dual-loop coupled control scheme for position and attitude is designed
based on the undecoupled dynamic model of the vehicle, to achieve high-precision trajectory tracking control. The global
stability of the control system is proven through an analysis based on Lyapunov theory. Finally, simulations and actual
flight experiments are conducted. The prototype is set to track a spiral ascent trajectory and a V-shaped trajectory. In the
simulations, the prototype demonstrates rapid response capability during the tracking process and maintains stable posture.
In the actual flight experiments, the prototype completes the tracking of the spiral ascent trajectory and executes the V-shaped
trajectory tracking task within 6 s, proving the effectiveness of the designed controller.
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扑翼飞行器能模拟鸟类、昆虫的运动方式，与

固定翼飞行器相比，具有机动性更高、应对复杂

环境能力更强的特点，在微尺寸下，无尾翼飞行器

表现出更高的敏捷性和飞行潜力 [1]。Hines等 [2] 设

计了一种无尾翼的双翼驱动的模块化扑翼飞行器，

实现了飞行器在开环状态下的自由飞行。Karasek
等 [3] 受果蝇启发，开发出了质量为 29 g 的无尾翼
飞行器，实现了飞行器的悬停和自由飞行。Tu等 [4]

设计了一种由 2 个电机独立驱动机翼的无尾翼仿
蜂鸟微型飞行器，实现了 6-DOF可控飞行。Nagai

等 [5] 通过调整翼脉材料并优化机翼表面结构研制出

了一款质量为 20.5 g的扑翼飞行器，通过控制重心
位置实现了起飞与定高悬停。

对扑翼飞行器进行有效建模是实现飞行器稳定

控制的基础，扑动过程往往涉及复杂的空气动力学

以及惯性力的作用。文 [6]提出，尽管翅翼对昆虫
的影响很小，但由于翅翼的惯性耦合，身体的姿态

在每个扑动周期都会变化。准稳态模型假设作用在

扑翼上的瞬时力取决于机翼瞬时的扑动速度、角度

和机翼的形状。Walker等 [7]建立的准稳态模型考虑

基金项目：国家重点研发计划（2023YFB4706400）；国家自然科学基金（62473039）；江淮前沿技术协同创新中心追梦基金（2023-zm01z023）．
通信作者：贺威，weihe@ieee.org 收稿／录用／修回：2025-01-02/2025-04-14/2025-04-23

372



第 47卷第 3期 刘志杰，等：微型扑翼飞行器的动态建模与高机动控制 373

了由机翼循环扑动产生的升阻力以及附加质量力，

为扑翼飞行器初步建立了可靠的气动力模型。Qian
等 [8] 通过叶素法和准定常模型来计算飞行器的气动

性，并且通过仿真平台对其气动性能进行了全面验

证。

无尾扑翼飞行器通过扭转翅膀的角度来改变姿

态，在轨迹跟踪过程中要实现快速响应的跟踪控

制，需要建立考虑了样机姿态的耦合模型 [9]。Deng
等 [6] 通过将机翼运动学简化成时不变系统，设计了

基于线性二次调节器（LQR）的控制器，实现了飞
行器的自主悬停。Jiao等 [10] 借助模型逆解的思路，

在考虑机翼尾流的情况下设计了一种比例―积分

双环控制器，实现了扑翼飞行器的俯仰姿态控制。

Wang等 [11] 基于机翼―尾部交互的耦合模型，设计

了基于根轨迹法的级联控制器，实现了飞行器的稳

定悬停、下降与上升飞行。胡明朗等 [12] 采用周期

函数将控制输入量参数化，在仿昆虫扑翼的运动学

模型中引入更多独立控制量，设立了针对扑翼飞行

器的解耦操控机制。Qian等 [13] 设计了一种利用四

元数来描述飞行器姿态的神经网络控制器，实现了

具有不确定性特点的扑翼飞行器系统的更高精度控

制。Santoso等 [14] 利用数据驱动的优势，通过反馈

线性化技术提出了一种鲁棒的自适应控制器，以降

低模型在轨迹跟踪过程中的不确定性。

目前大多数的控制器设计都建立在解耦模型的

基础上 [15]，对各个自由度进行分立控制，虽然在一

定程度上简化了控制问题，但存在诸多局限性。首

先，欧拉角模型在姿态描述中容易出现万向节奇异

性，尤其在飞行器俯仰角接近 ±90◦ 时，可能导致
控制器性能下降 [16]；其次，欧拉角模型在处理姿态

与位置的非线性耦合特性时表现不佳，往往需要对

系统进行线性化或其他简化处理，导致控制精度下

降。因此，为提高控制的精度和稳定性，研究基于

耦合模型的控制器是非常必要的。

对于上述存在的问题，本文针对扑翼飞行器

的时变、非线性、控制耦合的特点建立了气动力

模型。具体而言，在考虑翅翼扭转的情况下，结合

Dickinson模型 [17] 对所设计的样机建立空气动力学

模型。在控制器设计过程中为了避免出现奇异性，

利用四元数来表述运动过程中飞行器的姿态，从而

建立飞行器的位置―姿态耦合动力学模型。为实现

高机动控制，基于反步法设计思路，结合非线性模

型设计了耦合控制方案，通过李雅普诺夫理论分析

了系统的全局稳定性，并通过仿真与实验验证了控

制器的可靠性。

1 扑翼飞行器建模（Modeling of flapping-
wing aerial vehicle）
扑翼飞行器作为一种模仿自然生物的飞行器，

其气动力特性复杂且具有高度非线性的特征。准确

描述扑翼飞行器的空气动力学特征是设计与优化

这一类飞行器的关键。模型线性化之后引入近似误

差，增加了动态系统的不确定性，以及控制器设计

的难度 [10]。本节采用准定常模型和叶素法对飞行

器的气动特性进行建模分析，在考虑机翼的柔性特

点的情况下，通过旋转矩阵进行变换，在机体坐标

系下生成气动力模型。

1.1 扑翼飞行器的结构与坐标系

扑翼飞行器通过翅翼扑动产生气动力，而无尾

扑翼飞行器不考虑尾流，利用扭转翅翼产生的气动

力矩来控制和改变飞行器的姿态。如图 1所示，样
机采用双电机独立驱动机翼扑动以产生升力，并通

过两侧翅翼差速扑动与两舵机控制连杆扭转的协同

作用，实现飞行器位姿控制。机翼扑动有周期性的

特点，机翼的扑动和扭转运动可以用三角函数来近

似表述：

ϕ = ϕm cos(2π f t) (1)

β = βm sin(2π f t) (2)

其中 ϕm 和 βm 分别表示扑动和扭转的幅值。

为方便建立扑翼飞行器的动力学方程，定义坐

标系来准确描述飞行器的动态模型，如图 1(a) 所
示。惯性坐标系 OG-xGyGzG 固定在地球上，xG 指向

东方；以机体的几何中心为原点建立机体坐标系

OB-xByBzB，xB 从左翼指向右翼；以机翼机体连接

处为原点建立左（右）机翼坐标系 OW-xWyWzW，xW

沿翼展方向。

完成坐标系定义后，坐标系之间的转换描述如

下：定义绕 x、y和 z轴的俯仰角、滚转角和偏航角
分别为 φ、θ 和 ψ，绕 3个轴的变换矩阵分别为

RRRx(φ) =


1 0 0

0 cosφ −sinφ

0 sinφ cosφ

 (3)

RRRy(θ) =


cosθ 0 sinθ

0 1 0

−sinθ 0 cosθ

 (4)

RRRz(ψ) =


cosψ −sinψ 0

sinψ cosψ 0

0 0 1

 (5)
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图 1 扑翼飞行器样机的示意图

Fig.1 Schematic of the flapping-wing aerial vehicle prototype

由此得到从惯性坐标系到机体坐标系的旋转矩

阵为

RRRB
G = RRRz(ψ)RRRy(θ)RRRx(φ) (6)

以及从机翼坐标系到机体坐标系的旋转矩阵为

RRRB
W = RRRz(ψ)RRRy

(π
2
+β

)
(7)

1.2 非定常气动力建模

为准确描述机翼扑动过程中气动力的特点，需

充分考虑扑动过程中的非定常气动力机制，比如延

迟失速效应、附加质量效应、尾流捕获效应等 [18]。

考虑扑翼飞行器气动力模型的非线性特征，结合叶

素法与准稳态模型 [8]，在建模过程中能有效平衡建

模精度和模型复杂度。

叶素法的基本原理是将机翼沿翼展方向划分为

多个微元。根据机翼的几何形状，使用线性插值方

法来描述机翼边缘，并使用多项式函数将机翼沿展

向划分成数量均衡的叶素单元 [19]。为了更好地描

述机翼扑动产生的升力，假设沿翼展方向的相对速

度的分量对机翼产生的力没有影响，并且忽略下洗

流和涡流脱落的影响，则机翼的有效速度可表述为

uuuW = uuuWr− n̂nns(n̂nns ·uuuWr) (8)

uuuWr ,UUU∞− vvvW− vvvBt− vvvBr (9)

式中，vvvBt 与 vvvBr 分别为机体运动引起的平移速度与

旋转速度，UUU∞ 为空气自由流速度，vvvW 为机翼扑动

速度，n̂nns 为机翼平面的法向量，uuuWr 为机翼扑动时

的相对速度。有效迎角 α 为机翼扑动平面的对称轴
与有效入射速度之间的夹角 [20]：

α = arccos
uuuW · ĉcc
∥uuuW∥∥ĉcc∥

(10)

式中，ĉcc为沿弦方向的向量。根据薄翼的假设，机
翼的气动中心在沿弦长方向 1/4 处。参考文 [6] 中
的方法将机翼标准气动中心沿翼展方向写作

r̂2 =

∫R
0 r2c(r)dr
R2Swing

(11)

式中，R为机翼的半翼展，c(r)是机翼沿翼展方向
距离机翼连接处 r 的叶元弦长，Swing 为机翼的面

积。故在机翼坐标系中，气动中心点坐标表示为

rrrW
COP =

[
1
4

c̄ ± r̂2R 0
]T

(12)

其中“±”表示左右两侧机翼。在机体坐标系中将
气动中心点坐标表示为

r⃗rrB
COP = r⃗rrB

W +RRRB
W⃗rrrW

COP (13)
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其中 r⃗rrB
W 表示从机翼坐标系中心指向机体坐标系中

心的向量。

根据准定常模型对气动力的描述，机翼扑动产

生的气动力为

FFFW = FFF t +FFF rot +FFFa +FFFWc (14)

式中，FFF t 为考虑延迟失速效应产生的平移力；FFF rot

是旋转环流机制产生的旋转力；FFFa为附加质量效应

产生的惯性力，与机翼的加速度相关；FFFWc 是由尾

流捕获效应产生的气动力。

一般情况下，由于尾流捕获效应对气流大小的

依赖性很大且对飞行效率的影响可以忽略不计，故

在建模过程中可以忽略。对其他的气动力采用准定

常模型来描述，气动力大小可以表述为

Ft,lift =
∑ 1

2
ρc∥uuuW∥2CLt∆r

Ft,drag =
∑ 1

2
ρc∥uuuW∥2CDt∆r

Frot =
∑

ρc2∥α̇αα∥∥uuuW∥Cr∆r

Fa =
∑ ρπc2

4

(
uuuW ·uuu′W
∥uuuW∥

sinα +∥uuu′′′W∥α cosα
)

∆r

(15)

式中，ρ 是空气密度，c是叶元弦长，∆r 为叶元宽
度，α 为机体的有效迎角，CLt、CDt 及 Cr 分别为升

力、阻力以及旋转回流力的系数。

Lee等 [16]通过数值模拟的方法给出了气动力系

数与攻角的关系：CLt = AL sin(2α)

CDt =CD0 +AD(1− cos(2α))
(16)

式中的系数都是雷诺数 Re的函数：

AL = 1.966−3.94Re−0.429

AD = 1.837−3.14Re−0.369

CD0 = 0.031+10.48Re−0.764

(17)

通过使用标准的库塔―茹科夫斯基条件的理论

值，得到旋转系数为

Cr = π(0.75− x̂0) (18)

其中 x̂0 描述的是叶元在机翼坐标下到原点的 x轴向
距离。

综上所述，由机翼扑动产生的力和力矩可以表

述为 FFFB = RRRB
WFFFW

ΓΓΓ B = FFFB× r⃗rrB
COP

(19)

实验中采用 ATI Industrial Automation 公司的
Nano17 十轴力／力矩传感器对机翼的气动升力进
行测量。该传感器轴向力测量的分辨率为 3.18×
10−4 N，量程为 35 N，能够精确捕捉高频扑动下动
态力的变化。设计 4阶低通滤波器对实验中的噪声
进行平滑处理，并以单个扑动周期的平均升力作为

基准 [20]。对比结果如图 2所示。
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图 2 理论升力与实测升力对比

Fig.2 Comparison between theoretical lift and actual lift

根据仿真结果，在 12 Hz 的中等扑频条件下，
理论升力波形与实际升力波形较为一致，误差较

小；在低频（8 Hz）和高频（16 Hz）条件下，理论
升力与实际升力之间的瞬时偏差较大。这一偏差可

能源于在极限条件下，实机飞行时升力的非线性特

性更加显著，但平均误差总体在 10%以下。
1.3 扑翼飞行器动力学建模

1.3.1 基于四元数的飞行器姿态描述

现已有多种方法对刚体的姿态进行描述，如欧

拉角、旋转矩阵、四元数等。用四元数表述刚体姿

态具有较低的计算复杂度和更高的数值稳定性 [21]，

故本文通过四元数对飞行器的姿态进行建模。

四元数本质上是一种高阶复数，通常使用单位

四元数来表示旋转的角度和轴。假设有一个单位四

元数 QQQ，表示任意向量绕单位向量 uuu 旋转角度 θ，
其三角函数形式为

QQQ = cos
θ
2
+ sin

θ
2
(uxiii+uy jjj+uzkkk) (20)

在实际表示旋转时，利用四元数的乘法和共轭运算

来表示向量的旋转。为了简化运算，用有序对来表

示单位四元数：

QQQ = [qqqT η ]T; qqq ∈ R3, η ∈ R (21)

式中，qqq表示四元数的矢量部分，η 表示四元数的
标量部分。将 2个单位四元数 QQQ1 和 QQQ2 相乘可得：

QQQ1⊗QQQ2 = fff 1(QQQ1)QQQ2 = fff 2(QQQ2)QQQ1 (22)
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fff 1(QQQ1) =

η1III +SSS(qqq1) qqq1

−qqqT
1 η1

 (23)

fff 2(QQQ2) =

η2III−SSS(qqq2) qqq2

−qqqT
2 η2

 (24)

其中 III 为 3阶单位矩阵，SSS(∗)为叉乘算子。故四元
数的乘积可以表示为

QQQ1⊗QQQ2 =

η1qqq2 +η2qqq1 +SSS(qqq1)qqq2

η1η2−qqqT
2 qqq1

 (25)

在坐标系 E 中有一点 P，用四元数可以表示为
PPPE = [xE yE zE 0]T，在坐标系 A中用四元数可以表
示为 PPPA = [xA yA zA 0]T。用单位四元数 QQQ表示坐标
系 E 沿单位向量 uuuE 旋转 θ 角至坐标系 A，那么四
元数的关系满足：

PPPA = QQQ−1⊗PPPE ⊗QQQ (26)

整理成矩阵形式：
xA

yA

zA

= ((η2−qqqTqqq)III3 +2qqqqqqT−2ηSSS(qqq))


xE

yE

zE

 (27)

则用四元数表示的向量旋转矩阵为

RRR(QQQ) = RRRA
E = (η2−qqqTqqq)III3 +2qqqqqqT−2ηSSS(qqq) (28)

1.3.2 飞行器动力学建模

单位四元数 QQQ的三角函数形式为

QQQ = uuuE sin
θ
2
+ cos

θ
2

(29)

进一步求导可以得到：

dQQQ
dt

= uuuE θ̇
2

cos
θ
2
+

duuuE

dt
cos

θ
2
− θ̇

2
sin

θ
2

(30)

由于 uuuE = RRRE
AuuuA，对其求导得到：

duuuE

dt
= RRRE

A
duuuA

dt
+ωωω ·uuuE ×uuuE (31)

在飞行器飞行过程中，单位向量 uuuA 在机体坐标系

中保持不变，故式 (31)等于 0。考虑到

θ
2

uuuE ⊗QQQ =
θ
2

uuuE ⊗uuuE sin
θ
2
+

θ
2

uuuE cos
θ
2

(32)

因为 uuuE ⊗uuuE =−1，可得到：

θ̇
2

uuuE ⊗QQQ =− θ̇
2

sin
θ̇
2
+

θ̇
2

uuuE cos
θ
2
=

dQQQ
dt

(33)

dQQQ
dt

=
1
2

ωωωE
EA⊗QQQ =

1
2

QQQ⊗ωωωA
EA (34)

将式 (22)(23)代入 (34)得到：

Q̇QQ =

q̇qq

η̇

=
1
2

ηIII3 +SSS(qqq)

−qqqT

ωωω (35)

TTT (QQQ) =

ηIII3 +SSS(qqq)

−qqqT

 (36)

结合式 (35)(36)得到

ωωω = 2TTT T(QQQ)Q̇QQ (37)

其中 TTT = [0 0 −FFFwing]。结合式 (19)，利用牛顿―
欧拉方法对扑翼飞行器进行动力学建模 [21]。定义 m
为飞行器的质量，飞行器在惯性坐标系中的位置为

ppp ∈ R3，线速度为 vvv ∈ R3。对机体进行分析，由牛

顿第二定律得到：

mp̈pp = m[0 0 ggg]T +RRRE
A [0 0 −FFFwing] (38)

定义 IIIf ∈ R3 为飞行器的转动惯量，ωωω ∈ R3 为机体

的角速度，根据动量矩定理得到：

ΓΓΓ wing = IIIfω̇ωω +SSS(ωωω)IIIfωωω (39)

综合上述推导可以得到扑翼飞行器的系统模型为ṗpp = vvv

v̇vv = geee3−
TTT
m

RRRT(QQQ)eee3

(40a)


q̇qq =

1
2
(
ηIII3 +SSS(qqq)

)
ωωω

η̇ =−1
2

qqqTωωω

IIIfω̇ωω = ΓΓΓ wing−SSS(ωωω)IIIfωωω

(40b)

式 (40a)为位置子系统，式 (40b)为姿态子系统。依
据动力学模型，在轨迹跟踪过程中，任一时刻都有

唯一确定的期望力和力矩。因此，在控制器设计中

将总的控制力和机翼产生的力矩作为控制输入。

2 基 于 反 步 法 的 控 制 器 设 计（Back-
stepping-based controller design）
根据式 (40) 中描述的飞行器的动力学模型可

知，在实际的扑翼飞行器的 3 维轨迹跟踪控制中，
为实现高机动快速响应，需要将四元数表述的姿

态信息作为额外的控制变量。在控制器的设计过程

中，通过引入中间控制量，建立位置环与姿态环之

间的动态关联，有效克服了传统解耦设计所引入的

模型误差。控制器的设计思路如图 3所示。具体而
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pd F

qd1,qd2, q̇d1, q̇d2

ηd, η̇d,ωωωd, ω̇ωωd

pppt ,vvvt

ṗpp = vvv

v̇vv = geee3−
TTT

m
RRRT(QQQ)eee3

q̇qq =
1

2
(ηIII3 +SSS(qqq))ωωω

η̇ =−
1

2
qqqTωωω

IIIfω̇ωω = ΓΓΓ wing −SSS(ωωω)IIIfωωω

pppt+1,vvvt+1

QQQt ,ωωωt

QQQt+1,ωωωt+1

IMU 

图 3 控制器的设计思路

Fig.3 Design concept of the controller

言，位置子系统的控制问题被转化为对中间控制量

的设计，通过协同调节双环误差以提升控制性能。

位置环输出期望升力及理想姿态，其中理想姿态

作为姿态环的输入之一，进而设计控制力矩，以优

化系统的动态响应与控制精度。总体而言，提出的

控制器是基于未解耦的扑翼飞行器动力学模型，充

分考虑了升力有界的约束条件，实现了轨迹跟踪控

制，并通过李雅普诺夫理论分析证明了系统的稳定

性与可控性。

2.1 位置控制器设计

在位置控制器的设计过程中，将任一时刻的气

动力 Ts 和该时刻所需要的理想姿态 QQQd 相结合，可

以合成一个 3维的中间控制量：

FFF =
Ts

m
RRRT(QQQd)eee3 (41)

在设计控制器之前，首先在轨迹跟踪过程提取理想

升力及理想姿态，建立系统的动态模型。定义 FFF =

[u1, u2, u3]
T，QQQd = [qqqd, ηd]

T，qqqd = [qd1, qd2, qd3]
T，将

式 (41)展开，不失一般性令 qd3 = 0，得到：

FFF =


u1

u2

u3

=
Ts

m


2ηqd2

−2ηqd1

1−2(q2
d1 +q2

d2)

 (42)

联立式 (41)(42)进行求解可以得到：

Ts = m∥FFF∥

ηd =

√
1
2
+

mu3

2Ts

qqqd =
m

2Tsηd


−u2

u1

0


(43)

将式 (43)与式 (35)结合起来，得到理想的角速度为

ωωωd = 2

ηdIII3 +SSS(qqqd)

−qqqT
d

T

Q̇QQd (44)

另外，若 FFF 是可微的，可以将飞行器的目标角
速度表示为

ωωωd = ΞΞΞ(FFF)ḞFF

ΞΞΞ(FFF) =
1

γ2
1 γ2


−µ1µ2 −µ2

2 + γ1γ2 µ2γ2

µ2
1 − γ1γ2 µ1µ2 −µ1γ2

µ2γ1 −µ1γ1 0

 (45)

式中，Ts = mγ1，γ2 = γ1 +u3。将中间控制量代入式

(40)有：

v̇vv = geee3−
Ts

m
RRRT(QQQ)(1−RRR(QQQ)RRRT(QQQd))−FFF (46)

令 HHH = 2RRRT(QQQ)


0 η̃ −q̃1

−η̃ 0 −q̃2

q̃1 q̃2 0

，整理得到：
v̇vv = geee3−

Ts

m
HHHq̃qq−FFF (47)

为保证控制输入的有界性，定义 3维向量的饱
和函数为

χχχ(xxx) = [o(x1), o(x2), o(x3)] ∈ R3 (48)

式中，xxx = [x1, x2, x3]
T，且 o(·) 为一个连续可微函

数，为满足饱和有界的特性需要满足 3个性质：
1) x ̸= 0，o(0) = 0，且 o(x)> 0；
2) ∀x ∈ R，|o(x)|6 ob 且 ob > 0；
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3) ∀x ∈ R，
do(x)

dx
有界。

将 o(x)取为双曲正切函数 tanh，其满足条件：

do(x)
dx

= 1− tanh2 x, ob = 1 (49)

定义飞行器的位置误差 p̃pp = ppp− pppd，速度误差

ṽvv = vvv− vvvd。 pppd 和 vvvd 分别为目标位置和目标线速度，

且 ṗppd = vvvd。结合式 (47) 可以得到速度跟踪误差模
型为

˙̃vvv = geee3−
Ts

m
HHHq̃qq−FFF− v̇vvd (50)

为保证 FFF 的有界性以及在轨迹跟踪过程中飞行
器的快速响应，设计中间控制输入：

FFF = v̇vvd− kpχχχ(p̃pp)− kdχχχ(ṽvv) (51)

其中 kp 和 kv 均为正标量增益。且控制量 FFF 满足有
界性：

|FFF |6 ∥v̇vvd∥+
√

3ob(kp + kv) (52)

2.2 姿态控制器设计

为了实现快速跟踪目标姿态 QQQd，对控制力

矩进行设计。使用四元数来表述飞行器的姿态，

首先对四元数的误差进行说明。定义四元数误差

Q̃QQ = [q̃qqT, η̃ ]T，根据四元数误差的定义有：

Q̃QQ = QQQ−1
d ⊗QQQ =

ηdqqq−ηqqqd−SSS(qqqd)qqq

ηηd +qqqT
d qqq

 (53)

不难看出，Q̃QQ仍为单位四元数，满足单位四元数时
变方程。求导整理后有：

dQ̃QQ
dt

=
1
2

Q̃QQ⊗ ω̃ωω (54)

式中，角速度误差 ω̃ωω = ωωω−RRR((( ˜QQQ)))ωωωd，ωωωd 为理想角

速度，且 RRR(Q̃QQ) = RRR(QQQ)RRRT(QQQd)，将其拓展到 4×1矩
阵得到 ¯̃ωωω = [ω̃ωωT, 0]T。
结合式 (37)和式 (54)，对理想四元数进行求导

可以得到：

η̇d =
g−µ3

4ηdγ3
1

[
−µ1 −µ2

−(µ2
1 +µ2

2 )

g−µ3

]
ḞFF

q̇qqd =
1

η3
d γ4

1
·
−µ1µ2γ3 −µ2

2 γ3 +4η2
d γ3

3 µ2γ2
2

µ2
1 γ3−4η2

d γ3
3 µ1µ2γ3 −µ1γ2

2

0 0 0

 ḞFF

(55)

其中变量分别定义为
γ1 =

√
µ2

3 +µ2
1 +µ2

2

γ2 = γ1 +µ3

γ3 = 2γ1 +µ3

(56)

结合式 (45)及式 (55)得到目标角速度的时间导数为

ω̇ωωd = Ξ̇ΞΞ(FFF , ḞFF)ḞFF +ΞΞΞ(FFF)F̈FF (57)

为解决在力矩控制器设计过程中矩阵的奇异

性，同样引入虚拟控制量：

βββ =−kβ q̃qq+
τττ

kqm
HHHTṽvv (58)

结合 βββ 以及式 (57)展开得到修正后的角速度的时变
方程以及飞行器的控制力矩：

ΓΓΓ =ΘΘΘ(ωωω,ωωωd, ω̇ωωd)+ JJJβββ − kqq̃qq− kΩ (ω̃ωω−βββ ) (59)

ΘΘΘ = SSS(ωωω)JJJωωω− JJJSSS(ω̃ωω)RRR(Q̃QQ)ωωωd + JJJRRR(Q̃QQ)ωωωd (60)

式中，标量参数 kq、kΩ 和 kβ 都是恒大于 0的，q̃qq和
ω̃ωω 分别为四元数向量部分的误差以及角速度跟踪误
差。

本节基于扑翼飞行器的耦合动力学模型提出了

位置―姿态耦合控制方案，相较于解耦控制器，在

响应速度和保持样机姿态稳定性方面具有一定的优

势，可实现微型扑翼飞行器的高机动控制。

2.3 闭环系统稳定性分析

要分析系统的全局稳定性，即要证明在任意初

始条件下，所有的状态量都是有界的，并且随着时

间的推移，要控制的状态量的误差趋于 0。根据李
雅普诺夫原理判断本系统是否可控 [22]，即要得到

p̃pp→ 0，ṽvv→ 0，q̃qq→ 0，ω̃ωω → 0。前文已证明中间控
制量 FFF 是有界的，结合样机的实际情况，产生的控
制升力及力矩均为有界的，故在中间控制量中提取

飞行器的推力输入以及任意时刻的目标姿态是可以

实现的。

将中间控制量 FFF（式 (41)）以及位置子系统的
误差模型（式 (50)）结合起来得到：

ṽvv =−kpχχχ(p̃pp)− kvχχχ(ṽvv)− Ts

m
HHHq̃qq (61)

为分析全局稳定性，在姿态子系统中定义李雅

普诺夫函数为

V1 =
1
2

ṽvvTṽvv+ kp

3∑
i=1

∫ p̃i

0
o(s)ds (62)
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联合姿态子系统的误差模型（式 (54)）以及设计的
控制力矩（式 (59)）得到：

JJJ ˙̃ωωω = ΓΓΓ −SSS(ωωω)JJJωωω + JJJSSS( ˙̃ωωω)RRR(Q̃QQ)ωωωd−
JJJRRR(Q̃QQ)ωωωd

JJJΩ̇ΩΩ =−kqq̃qq− kΩ ΩΩΩ
(63)

基于姿态子系统对控制力矩的设计，并定义修

正后的角速度误差为 ΩΩΩ = ω̃ωω−βββ，可定义李雅普诺
夫函数为

V2 =
1
2

ΩΩΩ TJJJΩΩΩ +2kq(1− η̃) (64)

综合分析李雅普诺夫函数式 (62)(64)得到：

V =
1
2

ṽvvTṽvv+ kp

3∑
j=1

∫ p̃j

0
o(s)ds+

1
2

ΩΩΩ TJJJΩΩΩ +2kq(1− η̃) (65)

因为所设计的控制器其输出相对输入的响应存

在时间延迟，速度误差与角速度误差至少不同时为

0。式 (65)中第 1项速度误差的平方与第 3项角速
度误差的二次型的和是半正定的。文中 o(s) > 0且
0 < η̃ < 1，故式 (65) 是正定的。对式 (66) 进行求
导，并结合式 (61)(63)对误差的描述可以得到：

V̇ = ṽvvT
(
−kpχχχ(p̃pp)− kdχχχ(ṽvv)− Ts

m
ΠΠΠ q̃qq
)
+ kpṽvvTχχχ(p̃pp)+

ΩΩΩ T(−kqq̃qq− kΩ ΩΩΩ)+ kqq̃qqTω̃ωω (66)

结合 βββ 与 ΩΩΩ 的公式，可以将式 (66)化简为

V̇ =−kβ ṽvvTṽvv− kΩ ΩΩΩ TΩΩΩ − kqkβ q̃qqTq̃qq (67)

注意到式 (67) 是半负定的，ṽvv、 p̃pp 和 ΩΩΩ 是有界的。
并且因为 βββ 有界，从而得到 ω̃ωω 和 q̃qqi 是有界的，所

以 q̃qq是自然有界的，根据式 (61) (63)可以得到 ˙̃vvv和
Ω̇ΩΩ 是有界的，故 V̈ 有界。
借助 LaSalle不变集原理 [23] 分析得到：

q̃qq→ 0, ΩΩΩ → 0

分析式 (58)可以得到 ω̃ωω→ 0。此外，式 (48)所给出

的中间控制输入量中
do(x)

dx
是有界的，则其是一致

连续的。同理，根据 LaSalle 不变集理论可以得到
ṽvv→ 0和 p̃pp→ 0。
综上，在任意起始值下，系统误差最终都能稳

定趋于 0，故在理论上系统是稳定可控的。

3 实验验证与分析（Experimental verifica-
tion and analysis）
利用 Matlab 对所提出的控制方案进行仿真验

证，并将控制器部署到实际样机上进行实际飞行测

试。样机和实验环境的物理参数如表 1所示。

表 1 物理参数

Tab.1 Physical parameters

参数符号 描述 数值 单位

ρ 空气密度 1.8 kg/m3

g 重力加速度 9.8 m/s2

m 样机总质量 105.6 g

S 翅翼面积 247.1 cm2

Jx 绕 x轴转动惯量 3.2×10−3 kg·m2

Jy 绕 y轴转动惯量 4.8×10−3 kg·m2

Jz 绕 z轴转动惯量 3.4×10−3 kg·m2

lWc 机翼气动中心到重心的距离 12.3 cm

BH 样机宽高比 4.2 –

fmax 最大扑频 12.0 Hz

3.1 仿真实验验证

为了验证所提出的控制方案的鲁棒性以及执行

大角度偏转任务时的快速响应性能，进行了螺旋上

升轨迹和 V字形轨迹跟踪的仿真验证及实机飞行的
实验。

在 2 次仿真实验中扑翼样机的初始条件均同
控制方案中的参数配置：[x y z]T = [0 0 0]T，vx =

1 m/s，vy = 0，vz = 0。位置环中的正标量增益设定
为 kp = 1.45，kv = 1.65；姿态环中的正标量增益设
定为 kq = 20，kβ = 20，kΩ = 35。
为了验证控制器在驱动执行器产生升力及力矩

方面的稳定性，使控制器跟踪螺旋上升轨迹，并分

析控制效果。期望的螺旋轨迹被设置为
x(t) =−5cos(0.1t)

y(t) = 5sin(0.1t)

z(t) = 0.1t

(68)

为验证在响应过程中样机姿态的稳定性，使控

制器跟踪 V字形轨迹，其期望轨迹被设置为

x(t) = x0 + t

y(t) = y0 + t

z(t) =



1.5, 0 < t 6 2.5

2.75−0.5t, 2.5 < t 6 5

0.55t−2.45, 5 < t 6 9

2.5, t > 9

(69)
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Fig.4 Simulation results of spiral ascent trajectory tracking
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图 5 螺旋上升轨迹跟踪的位置误差

Fig.5 Position errors of spiral ascent trajectory tracking

0.5

0

1

1.5

z 
/m

2

5 15
x /m

1010
y /m

515 0

实际轨迹
理想轨迹
起点
终点

图 6 V字形轨迹跟踪的仿真结果
Fig.6 Simulation results of V-shaped trajectory tracking
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Fig.7 Quaternion errors of V-shaped trajectory tracking

图 4和图 5展示了仿真过程中控制器在跟踪螺
旋上升轨迹过程中的动态响应效果，验证了控制器

对有角度变化的轨迹的适应能力，控制方案能够有

效提供可靠的控制力和控制力矩，证明了所提出的

控制算法的可靠性。图 6展示了控制器在跟踪 V字
形轨迹时的情况，从图中可以看出，控制出现了超

调现象，但对所设定的期望轨迹跟踪效果良好，能

够在轨迹存在大角度变化的情况下迅速作出响应，

显示出了该控制方案的有效性。通过四元数误差分

析姿态跟踪的稳定性，如图 7所示。由于姿态环中
的理想姿态是基于位置环提取的，故执行器在响应

过程中四元数的向量部分出现了稳态误差。但四元

数误差均能够收敛，在整体跟踪过程中样机的姿态

能够保持稳定。

3.2 实际飞行测试

为进一步验证控制方案的可行性，首先利用

Simulink 仿真软件验证控制方案的有效性，再在
Arduino 平台上编写控制算法，并将其烧录至基
于 STM32 芯片的自制开发板。通过惯性测量单元
（IMU）的十轴传感器测量飞行器在轨迹跟踪过程
中的位置和姿态信息。执行机构根据控制器的信号

输出对飞行器的位置和姿态进行实时调控，通过动

作捕捉系统得到飞行器执行轨迹跟踪任务时的数据

信息。完成算法部署后在动作捕捉系统下进行实飞

测试。动作捕捉系统利用粘贴在样机机身上的反光

球对样机构建的刚体进行定位，并在飞行过程中实

时采集数据 [24]。借助 OpenCV库进行轨迹分析，逐
帧读取所录制的视频文件，并利用轮廓检测技术对

运动中的样机进行提取与标定，从而获取飞行过程

中的可视化轨迹。

样机的螺旋上升实飞轨迹如图 8 和图 9 所示，
通过动作捕捉系统观测的数据可以看出样机在飞行

过程中存在抖动的问题，但控制器能够持续提供稳

定的控制力和控制力矩。为验证样机的机动性，发

t =0 st =0.8 s

t =1.4 s

t =2.7s

t =3.5 s
t =4.3 s

t =5.0 s

t =6.1 s

图 8 实飞实验中样机螺旋上升的轨迹

Fig.8 The spiral ascent trajectory of the prototype in the actual
flight experiment



第 47卷第 3期 刘志杰，等：微型扑翼飞行器的动态建模与高机动控制 381

0

0.5

1

1.5

2

2.5

3

3.5

z 
/m

5

y /m
0 4

x /m

0−4−5

实际轨迹
理想轨迹

图 9 采用动作捕捉系统观测样机的螺旋上升轨迹

Fig.9 Observation of the spiral ascent trajectory of the
prototype using a motion capture system
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图 10 实飞实验中样机的 V字形轨迹
Fig.10 The V-shaped trajectory of the prototype in the actual

flight experiment
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Fig.11 Observation of the V-shaped trajectory of the prototype

using a motion capture system

送执行大角度响应的任务命令，在约 6 s内完成最
大高度差约 1.5 m的 V字形轨迹跟踪。样机实飞轨
迹如图 10 所示，提取并分析动作捕捉系统所获取
的数据，如图 11 所示。在轨迹跟踪过程中样机稍
有晃动，但能够实时调整姿态，总体能够保持稳

定。这也验证了耦合控制器的控制效果，相比于解

耦控制方案 [11] 更能满足样机高机动控制的需求。

4 结论（Conclusion）
针对具有高机动特性的无尾翼飞行器的耦合系

统控制及其轨迹跟踪问题，基于翅翼往复扑动所

产生的气动力和力矩，通过四元数表述飞行器的姿

态，建立了相应的气动模型，避免控制过程出现奇

异性。根据该模型，通过引入中间控制量将位置环

与姿态环有效地联系起来，从而在位置环中提取姿

态环所需跟踪的理想姿态，构建了位置―姿态耦合

的控制方案。通过仿真与实验相结合的方法，验证

了所设计控制方案的可靠性。未来研究将重点关注

以下两个方面：一是进一步完善建模方案，建立面

向执行器的扑翼飞行器的物理模型，以设计更精确

的控制方案；二是结合机器学习算法，探索数据和

模型混合驱动的建模与控制方法，以进一步降低扑

翼飞行器控制中的不确定性。
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